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Sazˇetak
U ovom diplomskom radu izraden je linearni model gibanja jedrilice (nalik Grob G-103
Twin Astiru). Izracˇunati su svi potrebni aerodinamcˇki koeficijenti koristec´i se nacrtom
jedrilice iz prirucˇnika odrzˇavanja te aproksimacijom aeroprofila repnih povrsˇina i pojed-
nostavljenom geometrijom trupa. Nakon provjerene ravnotezˇnog leta i stabilnosti, cijeli
model jedrilice je implementiran u simulacijsku platformu s modelom sa sˇest stupnjeva
slobode gibanja. Model je izraden pomoc´u MATLAB programskog paketa i Simulinka.
Uz model jedrilice izradeni su modeli instrumenata pomoc´u programskog paketa VAPS
XT te su spojeni sa Simulink modelom. U radu je pokazana njihova izrada te njihova
implementacija u simulacijsku platformu. Simulator pokrec´e FlightGear programski pa-
ket za vizualizaciju leta. U simulaciji je ukljucˇen i pilot koji zadaje upravljacˇke velicˇine
pomoc´u upravljacˇke palice.
Kljucˇne rijecˇi: simulacija leta s pilotom u petlji, model jedrilice, 6dof model, model
instrumenata
xv
Summary
In this thesis a motion model of a sailplane (resembling Grob G-103 Twin Astir) is made.
The aerodynamic coefficients have been calculated with the available information and
with approximations of the unknown values. After the stable flight conditions and
stability have been checked, the whole model of the sailplane was implemented in a
simulation platform with six degrees of freedom. Model has been created with the use
of MATLAB and Simulink. Alongside the sailplane model, instrument models have been
made with the use of VAPS XT software aswell as the connection with Simulink model.
In this thesis the designing process of the instruments is shown and their implementation
in the simulation platform. Simulator runs FlightGear as the main software for the
visualization of the flight.
Keywords: flight simulation, sailplane model, 6dof model, instruments model
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1 Uvod
1.1. Definicija jedrilice
U ovom radu je izraden model gibanja jedrilice nalik Grob G-103 Twin Astiru te
njegova implementacija u simulacijsku platformu. Ova letjelica pripada skupini letjelica
tezˇih od zraka s fiksnim krilom bez pogonskih elemenata. Za podizanje jedrilice koristi
se aerozaprega, autovitlo ili na padini elasticˇna traka. Jedrilice se ponajviˇse koriste u
rekreativne odnosno sportske svrhe.
Grob G-103 Twin Astir je dvosjedna jedrilica koja se koristi za obuku pilota jedrilice.
Radi se o srednjekrilcu s vrlo vitkim krilom koje je duljine duplo vec´e od duljine trupa.
Konfiguracija repa je T-rep. Izradena je od kompozitnih materijala (vec´im djelom od
staklenih vlakana u epoksidnoj matrici) sˇto ju svrstava u tezˇe jedrilice (mempty = 380
kg). Ima samo jedan kotacˇ koji cˇini glavno podvozje dok se na repu nalazi samo dodatak
na trupu koji klizi po tlu. Kotacˇ takoder ima ugraden i sustav za kocˇenje. Ova jedrilica
nema zakrilca (flapsove) pa su oni zanemareni u modelu, ali su implementirane zracˇne
kocˇnice koje se nalaze na gornjoj povrsˇini krila.
Slika 1.1 prikazuje jedrilicu Grob G-103 Twin Astir na aerodromu Lucˇko u blizini Za-
greba.
1
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Slika 1.1: Prikaz jedrilice Grob G-103 Twin Astir na aerodromu Lucˇko
1.2. Kratki pregled rada i literature
Za podatke o jedrilici koriˇsteni su prirucˇnici za odrzˇavanje [3] i letenje [1]. Izradena
je prema njima skica geometrije zrakoplova koja je koriˇstena za sve potrebne dimenzije
uz poznato mjerilo. Nakon toga svi potrebni koeficijenti su izracˇunati pomoc´u Octave
programskog paketa koji su zatim koriˇsteni za provjeru ravnotezˇnog leta te staticˇke i
dinamicˇke stabilnosti jedrilice. U te provjere je uzeta u obzir promjena pozicije tezˇiˇsta u
dopusˇtenim granicama koje su definirane u prirucˇniku letenja. Koeficijenti su izracˇunati
pomoc´u formula danih u Roskamu [4] te djelom iz Raymera [5].
1.3. Ogranicˇenja modela
Za pocˇetak je bitno naglasiti da su geometrijske znacˇajke jedrilice izradene u pot-
punosti pomoc´u pojednostavljene skice zrakoplova te su samim time sve uzete mjere
velikim djelom procijenjene vrijednosti. Takoder, usred nedostatka podataka o repnim
povrsˇinama, aeroprofil horizontalnog i vertikalnog stabilizatora je odabran na temelju
cˇesto koriˇstenih aeroprofila za repne povrsˇine (u ovom slucˇaju NACA0012).
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Cijela izrada modela je ogranicˇena linearnim podrucˇjem koeficijenta uzgona zrakoplova
radi jednostavnosti pa se stoga modeliraju samo takva gibanja jedrilice pri cˇemu su na-
padni kutovi mali. Slijetanje i polijetanje kao faze leta nisu dio ovog razmatranja. Ono
sˇto je bilo bitno je modelirati dinamiku letjelice te simulacija instrumenata jedrilice.
2 Model jedrilice
2.1. Geometrijske znacˇajke jedrilice
Za pocˇetak bilo je potrebno nacrtati skicu jedrilice kako bi se iz iste mogle odrediti
sve potrebne dimenzije. Na slici 2.1 se vidi skica koja se nalazi u prirucˇniku letenja.
Slika 2.1: Skica jedrilice iz prirucˇnika letenja [1]
Na tablici ispod navedeni su podaci preuzeti iz prirucˇnika za odrzˇavanje [3]:
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Tablica 2.1: Geometrijske znacˇajke jedrilice
znacˇajka oznaka izmjera
duljina trupa lb 8, 125 m
Krilo
aeroprofil Eppler E 603
raspon bw 17, 5 m
aspektni odnos ARw 17, 18
povrsˇina Sw 17, 8 m
2
postavni kut iw 2, 5
◦
dihedral Γ 3, 5◦
suzˇenje λw 0, 4
srednja tetiva cA 1, 11 m
Horizontalni stabilizator
aeroprofil NACA0012
raspon bh 3, 3 m
aspektni odnos ARh 5
povrsˇina Sh 2, 1 m
2
postavni kut ih 2, 29
◦
srednja tetiva ch 0, 70 m
Kut strijele prednjeg brida ΛLEh 9
◦
Vertikalni stabilizator
aeroprofil NACA0012
raspon bv 1, 3 m
aspektni odnos ARv 1, 23
povrsˇina Sv 1, 37 m
2
srednja tetiva cv 2, 14 m
Kut strijele prednjeg brida ΛLEv 17
◦
Srednje tetive krila, horizontalnog i vertikalnog stabilizatora su izracˇunate pomoc´u
skripte za Octave programski paket izracun_mac.m. Ulaz skripti su izmjerene dimen-
zije te ona daje nazad srednje tetive. Isti postupak je koriˇsten za modeliranje trupa
zrakoplova, tocˇnije povrsˇine presjeka trupa koje su koriˇstene u racˇunanju koeficijenata.
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2.2. Aerodinamicˇki koeficijenti
S poznatim geometrijskim obiljezˇjima jedrilice potrebno je bilo odrediti sve potrebne
aerodinamicˇke koeficijente koji su potrebni za model sa sˇest stupnjeva slobode giba-
nja. Koeficijenti su najvec´im djelom izracˇunati pomoc´u Roskama [4] te nesˇto manje iz
Raymera [5]. Zbog jednostavnosti, u nastavku teksta biti c´e navedene pojednostavljene
formule za izracˇun koeficijenata.
2.2.1. Koeficijent otpora
Izracˇunavanje koeficijenata je zapocˇeto s proracˇunom koeficijenta otpora jerdilice
CD. Otpor se u ovom slucˇaju sastoji od nultog otpora CD0 te induciranog otpora koji
ovisi o koeficijentu uzgona CL. Za prvu iteraciju koriˇsten je koeficijent uzgona potreban
za ravnotezˇni let CL1 :
CL1 =
WTO
0, 5ρV 2Sref
, (2.1)
gdje je WTO tezˇina zrakoplova na polijetanju.
Za izracˇun koeficijenta nultog otpora odredeni su otpori trenja svih povrsˇina jedrilice
(krilo, trup, rep) te otpor oblika kotacˇa (kada je uvucˇen). Na tablici 2.2 prikazani su
koriˇsteni izrazi:
Tablica 2.2: Izracˇun koeficijenta nultog otpora
CD0
CDfw (1 + 0, 6
t¯w
¯xtw
+ 100 t¯w
4)
Swwet
Sref
3,91
log(Rew)2,58
CDfh (1 + 0, 6
t¯h
¯xth
+ 100 t¯h
4)
Shwet
Sref
3,91
log(Reh)2,58
CDfv (1 + 0, 6
t¯v
x¯tv
+ 100 t¯v
4)
Svwet
Sref
3,91
log(Rev)2,58
CD0b 1, 05(1 +
60·0,713
l3b
+ 0,71lb
400
)
CD0kotac 0, 247
Skref
Sref
Gdje su t¯ i x¯t vrijednosti najvec´e debljine aeroprofila, te pozicije na kojima se nalaze
iste, a Re je izracˇunati Reynoldsov broj na oznacˇenom mjestu.
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Ukupni otpor pri ravnotezˇnom letu jedrilice odreden je ovom jednadzˇbom:
CD1 = CD0 +
1
piARwe
C2L1 , (2.2)
gdje je e Oswaldov koeficijent efikasnosti. Za izracˇun Oswadovog koeficijenta koriˇstena
je literatura [6].
2.2.2. Koeficijenti uzduzˇnog gibanja
U koeficijente uzduzˇnog gibanja ubrajaju se gradijent sile uzgona po napadnom kutu
i njegovoj promjeni CLα , CLα˙ te po kutnoj brzini propinjanja CLq i gradijent momenta
oko poprecˇne osi y po napadnom kutu i njegovoj promjeni Cmα , Cmα˙ te po kutnoj
brzini propinjanja Cmq . Uz navedene gradijente josˇ je potrebno izracˇunati gradijente
kontrolnih povrsˇina CLδm , Cmδm .
U tablicama ispod su prikazani svi izrazi za navedene koeficijente uzduzˇnog gibanja.
Tablica 2.3: Izracˇun gradijenta sile uzgona po napadnom kutu
CLα
CLαwb 2piARw
Sw
Sref
1
F
(
2 +
√
4 + AR
2
w
η2w
)
 Sh
Sref
1− d
dα
CLαh 2piARh 1
2 +
√√√√
4 +
AR2hβ
2
η2h
Gdje je d
dα
gradijent povijanja struje zraka izracˇunat pomoc´u Roskama [4] gdje je
tocˇan postupak prikazan, ηh i ηw su koeficijenti efikasnosti horizontalnog stabilizatora i
krila, a β je koeficijent koji ovisi o Machovom broju.
Gradijent sile uzgona po promjeni napadnog kuta je izracˇunat pomoc´u ove jednadzˇbe:
CLα˙ = 2 CLαhVh
d
dα
. (2.3)
Pri cˇemu je Vh volumni koeficijent horizontalnog stabilizatora definiran kao:
Vh = (x¯ach − x¯cg)
Sh
Sref
.
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Gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu je izracˇunati prema koracima defi-
niranim u Roskamu [4], sˇestom djelu. U objasˇnjenjom postupku se izracˇunava polozˇaj
aerodinamicˇkog centra zrakoplova te se prema staticˇkoj margini i gradijentu sile uzgona
po napadnom kutu izracˇunava gradijent momenta propinjanja po napadnom kutu:
Cmα =
dCm
dCL
CLα . (2.4)
Gradijent momenta propinjanja po promjeni napadnog kuta je odreden ovom jed-
nadzˇbom:
Cmα˙ = −2 CLαhVh(x¯ach − x¯cg)
d
dα
. (2.5)
Tablica 2.4: Izracˇun gradijenta sile uzgona po kutnoj brzini propinjanja
CLq
CLqw
0, 5 + 2xw
cA
 clαw ARw + 2ARwβ + 2CLwM0
CLqh 2CLαhVh
Gradijent momenta propinjanja je izracˇunat pomoc´u izraza prema [5] (16.52):
Cmq = −2, 2
Sh
Sref
CLαh
(
x¯ach − x¯cg
cA
)2
. (2.6)
Zadnji gradijenti koji se koriste za modeliranje uzduzˇnog gibanja jedrilice su gradijenti
kontrolnih povrsˇina:
Tablica 2.5: Izracˇun gradijenata sile uzgona i momenta propinjanja po otklonu kontrol-
nih povrsˇina
CLδm αδm
Sh
Sref
CLαh
Cmδm −αδmCLαhVh
gdje je αδm definiran prema [4] (10.94).
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2.2.3. Koeficijenti bocˇnog gibanja
Sljedec´i koeficijenti su uzeti u obzir za bocˇno gibanje jedrilice: CYβ , CYp , CYr ,
CYδn (tablica 2.6); Clβ , Clp , Clr , Clδl , Clδn (tablica 2.7); Cnβ , Cnp , Cnr , Cnδl , Cnδn (tablica
2.8); CX ,CXα . Svi izrazi za navedene gradijente su navedeni u tablicama ispod:
Tablica 2.6: Izracˇun koeficijenata bocˇne sile
CYβ
CYβw −0, 00573Γ
CYβb −2Ki
So
Sref
CYβv −CLαv
Sv
Sref
dσ
dβ
CYp 2CYβv
zv cosα− lv sinα
bw
CYr −2CYβv
lv cosα + zv sinα
bw
CYδn CLαvk
′Kb · 0, 88 · 4, 5
Sv
Sref
Gdje su k′ = 0, 7 te Kb = 0, 6 koeficijenti zbog otklona upravljacˇke povrsˇine te su
dobiveni pomoc´u dijagrama u [4].
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Tablica 2.7: Izracˇun koeficijenata momenta valjanja
Clβ
Clβwb 57.3(Γ(−0, 0002 + ∆ClβΓ ) + ∆Clβzw )
Clβv CYβ
zv cosα− lv sinα
bw
Clp
Clpw −0, 7 ·
1, 0015
β
1− 4zw
bw
sin Γ + 12
zw
bw
2 sin2 Γ
+ ∆Clpdrag
Clph 0, 5(−0, 40,915β + ∆Clpdragh )
Sh
Sref
 bh
bw
2
Clpv 2
 zv
bw
2CYβv
Clr
Clrw 0, 250761 CL1
Clrv −
2
b2w
(lv cosα + zv sinα)(zv cosα− lv sinα)CYβv
Clδl 0, 4835
Clδn CYδn
zv cosα + lv sinα
bw
Tablica 2.8: Izracˇun koeficijenata momenta skretanja
Cnβ
Cnβb −57, 3KNKR1Sbs
lb
Srefbw
Cnβv −CYβv
lv cosα− zv sinα
bw
Cnp −CYp
lv
bw
Cnr
Cnrw −0, 518C2L1 − 0, 3CDfw
Cnrv
2
b2w
(lv cosα + zv sinα)
2CYβv
Cnδl −2KKWBCL1Clδl · 0, 44
bw
2
6, 828
Cnδn −CYδn
lv cosα + zv sinα
bw
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Zadnja dva potrebna koeficijenta bocˇnog gibanja su koeficijent uzduzˇne sile i njegov
gradijent po napadnom kutu α:
CX = CD1 + CL1α, (2.7)
CXα = −2KCL1CLα + CL1 + αCLα . (2.8)
Posˇto se u ovom radu razmatra let u linearnom podrucˇju koeficijenta uzgona zrakoplova
svi koeficijenti koji ovise o napadnom kutu su linearizirani pa tablica 2.9 prikazuje te
koeficijente ako se trigonometrijske funkcije aproksimiraju za male vrijednosti napadnog
kuta α:
sinα ≈ 0
cosα ≈ 1
Tablica 2.9: Linearizirani gradijenti
CYp 2CYβv
zv
bw
Cnpv 0
CYr −2CYβv
lv
bw
Clβv CYβ
zv
bw
Cnβv −CYβv
lv
bw
Clrv −CYβv
2lvzv
b2w
Cnrv CYβv
2l2v
b2w
Clδn CYδn
zv
bw
Cnδn −CYδn
lv
bw
2.2.4. Usvojeni gradijenti i usporedba rezultata
Svi izracˇunati gradijenti su navedeni u tablici 2.10. Izracˇunate vrijednosti su ujedno
i usvojeni gradijenti za daljnje proracˇune. Male razlike c´e biti u pojedinim gradijentima
koji ovise uvjetima leta, tocˇnije o brzini leta, ostali su linearizirani s obzirom na pret-
postavku malih napadni kutova. Jedrilica je modelirana u programskom paketu XFLR5
[7] radi usporedbe rezultata koeficijenata. U zadnjem stupcu su navedene sve dobivene
vrijednosti na ovaj nacˇin.
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Tablica 2.10: Usvojeni gradijenti i usporedba s XFLR5
gradijent
izracˇunate
XFLR5
vrijednosti
sila uzgona
po napadnom kutu CLα 6,3984 5,4378
promjeni napadnog kuta CLα˙ 1,3818 /
ravnotezˇnog leta CL1 0,8317 /
za nulti napadni kut CL0 0,6475 /
po kutnoj brzini propinjanja CLq 9,5966 7,7330
po kutu otklona kormila dubine CLδm 0,1300 0,3702
moment propinjanja
po napadnom kutu Cmα -0,2503 -1,6136
po promjeni napadnog kuta Cmα˙ -5,7776 /
za nulti iznos uzgona Cm0 0,1055 /
po kutnoj brzini propinjanja Cmq -14,4376 -21,3269
po kutu otklona kormila dubine Cmδm -0,5563 -1,5575
bocˇna sila
po kutu klizanja CYβ -0,2398 -0,6924
po kutnoj brzini valjanja CYp -0,0144 -0,1196
po kutnoj brzini skretanja CYr 0,1040 0,3655
po kutu otklona kormila pravca CYδn 0,3350 0,1565
moment valjanja
po kutu klizanja Clβ -0,0502 -0,0801
po kutnoj brzini valjanja Clp -0,4251 -0,6559
po kutnoj brzini skretanja Clr 0,2155 0,1686
po kutu otklona elerona Clδl 0,3527 0,3692
po kutu otklona kormila pravca Clδn 0,0116 0,0080
moment skretanja
po kutu klizanja Cnβ 0,0361 0,176
po kutnoj brzini valjanja Cnp 0,0036 -0,0846
po kutnoj brzini skretanja Cnr -0,1446 -0,0910
po kutu otklona elerona Cnδl -0,0082 0,0016
po kutu otklona kormila pravca Cnδn -0,0835 -0,0427
XFLR5 je programski paket otvorenog koda razvijenog za analizu aeroprofila, krila
te cijelog zrakoplova s utjecajem repnih povrsˇina i malo manje podrzˇanim utjecajem
trupa. Analiza aeroprofila se provodi pomoc´u XFoila. Pomoc´u Xfoila moguc´e je pro-
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vesti direktne analize aeroprofila te inverzne analize.
XFLR5 koristi tri metode za analizu krila i trupa. Radi se o metodi nosec´e linije (eng.
Lifting Line Theory), metodi vrtlozˇne plohe (eng. Vortex Lattice Method) te 3D pa-
nelnu metodu (eng. 3D Panel Method).
Za dobivanje potrebnih koeficijenata u ovom radu koriˇstena je sprega Metode vrtlozˇne
plohe te 3D panelne metode. VLM metoda koristi vrtloge po plohi koji stvarao pertur-
baciju u strujanju zraka te pomoc´u rubnih uvjeta dobiva intenzitet istih. 3D panelna
metoda omoguc´uje analizu debelih aeroprofila tako sˇto uvodi izvore i dipole. Takoder
pomoc´u rubnih uvjeta izracˇunavaju se njihovi intenziteti.
2.3. Ostale znacˇajke jedrilice
2.3.1. Uvjeti leta
Za racˇunanje potrebnih koeficijenata bili su potrebni uvjeti leta koji su definirani
u skripti uvjeti_leta.m koji se mijenjaju s obzirom na promatrani slucˇaj. Varijable
koje se pritom razmatraju su visina leta H, brzina leta V , gustoc´a zraka ρ te viskoznost
zraka ν. Pomoc´u gustoc´e zraka i brzine leta izracˇunat je dinamicˇki tlak q. Machov broj
Ma je izracˇunat pomoc´u brzine zvuka te je time definiran i koeficijent stlacˇivosti β koji
pri letu jedrilice priblizˇno jednak jedan.
2.3.2. Inercijske znacˇajke
Masa zrakoplova je odredena u ovom slucˇaju masom prazne jedrilice mempty = 380 kg
te jednog pilota mpilota = 80 kg. Masa goriva je zanemarena posˇto ne postoji pogonski
element.
Takoder, bilo je potrebno pronac´i inercijske znacˇajke jedrilice. Tocˇnije masene momente
tromosti. Posˇto ovaj podatak nije nigdje naveden u koriˇstenim prirucˇnicima koriˇstena
je metoda iz literature [8]. Za koriˇstenu metodu bilo je potrebno aproksimirati cijelu
letjelicu s jednostavnim geometrijskim tijelima. Za tu svrhu koriˇsten je programski
paket Solidworks kako bi se modelirala letjelica. U navedenoj metodi pokazalo se da
na inercijske znacˇajke znacˇajno utjecˇe geometrija krila, odnosno na koji nacˇin je krilo
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aproksimirano. Zbog dostupnih podataka, modeliranje krila je trivijalno. Na slici 2.2 je
prikazan model jedrilice u Solidworksu.
Slika 2.2: Skica pojednostavljenog modela jedrilice izradenog pomoc´u Solidworks pro-
gramskog paketa
Tenzor inercije je dobiven poznavanjem polozˇaja tezˇiˇsta te ukupne mase praznog
zrakoplova.
I =

3840, 6 0 0
0 981, 4 0
0 0 4756, 5
 [kgm2]. (2.9)
2.3.3. Zracˇne kocˇnice
Prilikom upravljanja jedrilice ne postoji komanda za odredivanje pogonske sile, ali
vrlo znacˇajna komanda je zracˇna kocˇnica. Koristi se ponajviˇse prilikom slijetanja, ali
mozˇe i u letu biti korisna kako bi se ogranicˇila brzina leta. U ovom radu modeliran
je utjecaj zracˇnih kocˇnica na koeficijent otpora jedrilice. Prema Jankovic´u [9] dodatni
otpor uslijed zracˇnih kocˇnica se racˇuna prema jednadzˇbi:
∆CD = 1, 6
Sfront
Sref
, (2.10)
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gdje je Sfront preslikana povrsˇina od zracˇni kocˇnica na poprecˇnu ravninu. Slika 4.2 prika-
zuje blok pilota u kojem je definirana prednja povrsˇina zracˇnih kocˇnica. Tocˇnije linearno
povec´avanje iznosa povrsˇine. Ova povrsˇina zatim definira iznos dodatnog koeficijenta
sile otpora. Slika 2.3 prikazuje kako je zracˇna kocˇnica implementirana u Simulink model.
Vidi se da je za izracˇun koeficijenta otpora uzet u obzir dodatak na koeficijent otpora
zbog zracˇnih kocˇnica ∆CD.
Slika 2.3: Prikaz modela zracˇne kocˇnice u Simulinku
Modeliran je takoder utjecaj zracˇnih kocˇnica na koeficijent uzgona. Prema [4] koefi-
cijent uzgona aeroprofila se povec´ava prema izrazu (2.11)
∆cl = −clα∆α′s, (2.11)
gdje je ∆α′s koeficijent efikasnosti uzgona zracˇnih kocˇnica. Odreden je pomoc´u dija-
grama na slici 2.4.
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Slika 2.4: Dijagram koeficijenta efikasnosti zracˇnih kocˇnica
Koeficijent je u ovom slucˇaju jednak ∆α′s = 0, 16. Kako se model ne bi dodatno
komplicirao odredeno je da se ukupni koeficijent uzgona smanjuje za 86 % na djelu krila
na kojem se nalaze zracˇne kocˇnice. Ovaj pojednostavljeni model gubitka uzgona uslijed
zracˇnih kocˇnica u Simulinku je prikazan na slici 2.5.
Slika 2.5: Model gubitka uzgona zbog zracˇnih kocˇnica u Simulinku
3 Provjera znacˇajki
stabilnosti i upravljivosti
Provjera znacˇajki stabilnosti podrazumijeva provjeru staticˇke stabilnosti odnosno
tendenciju zrakoplova da se opire svakom poremec´aju te da se njegov odziv vrati u pr-
vobitni polozˇaj. Nakon sˇto se utvrdi staticˇka stabilnost zrakoplova, mozˇe se analizirati
kako se ponasˇa zrakoplov u prijelaznom gibanju, odnosno na koji nacˇin se zrakoplov
vrac´a u prvobitni polozˇaj. To znacˇi da se provjera postoje li oscilacije prilikom vrac´anja
te koja je njihova frekvencija i koliko su te oscilacije prigusˇene.
Pojam upravljivosti je oprecˇan pojmu stabilnosti jer je to tendencija zrakoplova da pro-
mijeni svoj polozˇaj.
Za pocˇetak je potrebno provjeriti staticˇku stabilnost potom se analiziraju potrebni ot-
kloni upravljacˇkih povrsˇina za ostvarivanje ravnotezˇnog leta. Tek tada se analizira
dinamicˇka stabilnost.
U ovom radu se koristi model sa sˇest stupnjeva slobode gibanja koji se linearizira zbog
jednostavnosti racˇuna. Kasnije c´e biti detaljnije pojasˇnjen proces linearizacije. Tim mo-
delom moguc´e je analizirati dinamicˇku stabilnost zrakoplova i to u uzduzˇnom te bocˇnom
gibanju kroz pripadajuc´e modove gibanja.
Za provjeru svih znacˇajki stabilnosti odnosno upravljivosti, uvjeti leta su definirani u
tablici 3.1.
Tablica 3.1: Uvjeti leta
visina H 600 m
brzina leta V 100 km/h = 27, 78 m/s
polozˇaj tezˇiˇsta od prednjeg ruba krila x¯cg 460 mm
17
Poglavlje 3. Provjera znacˇajki stabilnosti i upravljivosti 18
3.1. Staticˇka stabilnost
U ovom radu je razmatrana uzduzˇna staticˇka stabilnost. Tocˇnije, postavlja se pitanje
sˇto se dogada sa zrakoplovom kada dode do poremec´aja aerodinamicˇke stabilnosti u
smjeru uzduzˇne osi zrakoplova. Moment koji omoguc´uje zrakoplovu rotaciju oko tezˇiˇsta
je upravo moment propinjanja Cm. U radu je provjereno sˇto se dogada kada se promijeni
napadni kut α. Pozitivni moment propinjanja je definiran kada zrakoplov ima tendenciju
povec´ati napadni kut. Stoga, da bi zrakoplov bio uzduzˇno staticˇki stabilan potrebno
je da se moment propinjanja smanjuje porastom napadnog kuta. Slika 3.1 prikazuje
moment propinjanja u odnosu na promjenu napadnog kuta:
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Slika 3.1: Koeficijent momenta propinjanja u odnosu na promjenu napadnog kuta
Koeficijent momenta propinjanja opada porastom napadnog kuta sˇto znacˇi da c´e
promjenom napadnog kuta doc´i do tendencije zrakoplova da se vrati u pocˇetni polozˇaj.
3.2. Ravnotezˇni let
Ravnotezˇni let je let pri kojem su sve sile koje djeluju na zrakoplov u medusobnoj
ravnotezˇi. Jedrilica kao tip zrakoplova nema pogonske elemente pa samim time nema
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pogonske sile T. Trivijalno rjesˇenje za ravnotezˇni let u tom slucˇaju je da je sila otpora jed-
naka nuli sˇto bi jedino bilo tocˇno kada je brzina leta jednaka nuli sˇto nije moguc´e. Stoga,
da bi jedrilica ostvarila ravnotezˇni let potrebno je propadanje. Ako se kut spusˇtanja
definira s γ. tada su uvjeti za ravnotezˇni let navedeni:
L = W cos γ,
D = W sin γ,
M = 0.
(3.1)
Kako bi se dobio potreban kut spusˇtanja γ rjesˇava se jednadzˇba za dobivanje sile
otpora:
CD = CD0 +KC
2
L,
WTO
qSref
sin γ = CD0 +K
W 2
q2Sref2
cos2 γ.
(3.2)
Rjesˇavanjem gornje jednadzˇbe numericˇkim putem dobiva se kut spusˇtanja:
γ = 2, 33◦.
Ako se uzmu u obzir samo stacionarni cˇlanovi u jednadzˇbama za koeficijente sile uzgona
i otpora te momenta propinjanja i uvjeta navedenog iznad 3.1dobiva se sljedec´i sustav
jednadzˇbi: [
CLα CLδm
Cmα Cmδm
][
α
δm
]
=
[
CL1 cos γ − CL0
−Cm0
]
. (3.3)
Dobiveni rezultati ravnotezˇnih kutova dobivaju se vrijednosti:
α = −1.062◦,
δm = 11.351
◦.
Ako se zanemari utjecaj kuta spusˇtanja dobivaju se ovi rezultati za odabrane uvjete leta
i konfiguraciju jedrilice:
α = −1.058◦,
δm = 11.349
◦.
Iz prethodnih rezultata mozˇe se zakljucˇiti da nije potrebno uzeti u obzir kut spusˇtanja
u ravnotezˇnom letu za daljnje analize.
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3.2.1. Provjera utjecaja pozicije tezˇiˇsta
Za trazˇenje ravnotezˇnog leta napisana je skripta ravnotezni_let_046 koja racˇuna
uvjete za ravnotezˇni let kada je tezˇiˇste na mjestu 460 mm iza prednjeg ruba krila.
Promjenom pozicije tezˇiˇsta dobivaju se razlicˇite performanse jedrilice. Sljedec´a analiza
uzima u obzir sˇto se dogada s jedrilicom kada joj se tezˇiˇste pomicˇe od prednje dozvoljene
do zadnje dozvoljene pozicije. Prema prirucˇniku letenja [1] prednja dozvoljena pozicija
tezˇiˇsta je na 260 mm od prednjeg ruba krila dok je zadnja vec´ navedena 460 mm.
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Slika 3.2: Utjecaj promjene mjesta tezˇiˇsta na uvjete ravnotezˇnog leta
Slika 3.2 pokazuje kako se mijenjaju ravnotezˇni napadni kut i kut otklona kormila
dubine. Dijagram prikazuje malu promjenu napadnog kuta dok se kut otklona kormila
dubine drasticˇno povec´ava. Iz dijagrama se mozˇe zakljucˇiti da u vec´ini konfiguracija rep
jedrilice je nosec´i.
Slika 3.3 prikazuje kako pozicija tezˇiˇsta utjecˇe na staticˇku marginu jedrilice. Vidi se da
je staticˇka margina uvijek negativna sˇto ukazuje na to da je jedrilica staticˇki stabilna.
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Slika 3.3: Utjecaj pozicije tezˇiˇsta na staticˇku marginu jedrilice
3.3. Dinamicˇka stabilnost
Nakon provjerene staticˇke stabilnosti, analizira se dinamicˇka stabilnost. Tocˇnije od-
ziv zrakoplova na poremec´aje u prijelaznom procesu. Analiza se mozˇe razdvojiti u dvije
kategorije ovisno o gibanju zrakoplova koje se promatra. U ovom radu se razmatra
bocˇno i uzduzˇno gibanje pomoc´u lineariziranog modela sa sˇest stupnjeva gibanja.
3.3.1. Model leta sa sˇest stupnjeva slobode gibanja
Linearizirani model sa sˇest stupnjeva slobode gibanja je koriˇsten za provjeru di-
namicˇke stabilnosti. Puni model je, nakon provjere stabilnosti, koriˇsten u simulaciji kao
model leta. Prema Jankovic´u [9] model sa sˇest stupnjeva slobode gibanja za kruti zra-
koplov se sastoji od cˇetiri matricˇnih jednadzˇbi koje su redom (sve se odnose na srediˇste
mase, odnosno kruto tijelo se zamjenjuje s koncentriranom masom):
• derivacija vektora polozˇaja
r˙ = LLFVK (3.4)
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• derivacija brzine leta
m(Ω˜VK + V˙K) = R
A + F +mLFOg (3.5)
• derivacija kineticˇkog momenta
H˙
S
+ Ω˜H = MA + MF (3.6)
• derivacija stava
s˙ = R−1 ·Ω (3.7)
Kada bi se gornje matricˇne jednadzˇbe raspisale, dobilo bi se sljedec´ih 12 nepoznanica
koje cˇine vektor stanja X:
X = [x y z uK vK wK p q r φ θ ψ].
Posˇto se u modelu zanemaruje utjecaj vjetra, aerodinamicˇka brzina je jednaka brzini
leta pa je V = V K .
Iz slike 3.4 se izvode sljedec´i izrazi o komponentama aerodinamicˇke brzine:
V =
√
u2 + v2 + w2,
tanα =
w
u
,
sin β =
v
V
.
(3.8)
Slika 3.4: Prikaz vektora aerodinamicˇke brzine
Poglavlje 3. Provjera znacˇajki stabilnosti i upravljivosti 23
3.3.2. Linearizacija punog 6DOF modela
Puni model sa sˇest stupnjeva slobode gibanja se linearizira kako bi se vektor stanja
mogao izracˇunati metodom prostora stanja sˇto uvelike ubrzava proces.
U problemu dinamicˇke stabilnosti promatra se prijelaz iz jednog ravnotezˇnog stanja
u drugo ravnotezˇno stanje zrakoplova. Iz tog razloga iz gornjih jednadzˇbi izbacuje se
jednadzˇba polozˇaja zrakoplova (3.4). Jednadzˇbe gibanja srediˇsta mase i oko srediˇsta
mase tada u razvijenom obliku za zrakoplov bez pogonskih sila glase:
u˙ = rv − qw + X
m
− g sinϑ,
v˙ = −ru+ pw + Y
m
+ g cosϑ sinφ,
w˙ = qu− pv + Z
m
+ g cosϑ cosφ,
(3.9)
p˙ =
Iy − Iz
Ix
qr +
L
Ix
,
q˙ =
Iz − Ix
Iy
rp+
M
Iy
,
r˙ =
Ix − Iy
Iz
pq +
N
Iz
,
(3.10)
φ˙ = p+ (sinφ tan θ)q + (cosφ tan θ)r,
θ˙ = cos(θ)q − sin(φ)r,
ψ˙ =
sinφ
cos θ
q +
cosφ
cos θ
r.
(3.11)
U ovim jednadzˇbama se pojavljuju aerodinamicˇke sile i momenti koji su zadani duzˇ
glavnih osi tromosti letjelice u sljedec´im oblicima:
X =
ρV 2
2
SCx(α, β
2), L =
ρV 2
2
SbCl(β, r, p, δn, δl),
Y =
ρV 2
2
SCy(β, p, r, δn), M =
ρV 2
2
ScACm(α, α˙, q, δm),
Z =
ρV 2
2
SCz(α, α˙, q, δm), N =
ρV 2
2
SbCn(β, r, p, δn).
(3.12)
Vektor stanja sada glasi:
X =
[
u v w p q r φ θ ψ
]
. (3.13)
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Ako se komponente vektora stanja zamijene s f1, f2, ..., f9 tada se sustav jednadzˇbi
mozˇe skrac´eno zapisati u obliku:
dX
dt
= F(X, e), (3.14)
gdje je e =
[
∆δl ∆δm ∆δn
]T
.
Za linearizaciju je josˇ potrebno definirati referentno stanje:
• jednolicˇni let:
V 0 = const,
• pravocrtni let (mozˇe biti u spusˇtanju):
χ0 = 0,
γ = const,
• vektor upravljanja:
e0 =
[
0 δ0m 0
]T
,
• bez vjetra:
VW = 0⇒ v0 = 0⇒ β = 0,
• bez valjanja i klizanja:
φ0 = 0,
ψ0 = 0,
• kut stava oko osi y:
ϑ0 = γ0 + α0.
Diferencijalne jednadzˇbe nakon linearizacije su:
d
dt
∆X = A∆X + B∆e. (3.15)
Gdje su matrice A i B parcijalne derivacije sustava jednadzˇbi od (3.9) do (3.11) po
vektoru stanja, odnosno po vektoru upravljanja.
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Linearizacija se po [9] provodi za male perturbacije, a konacˇne linearizirane jednadzˇbe
su oblika:
∆u˙ = X0u∆u+X
0
α∆α− g cos θ0∆θ,
∆β˙ =
Y 0β
u0
∆β +
Y 0p
u0
∆p+
(
Y 0r
u0
− 1
)
∆r +
g cos θ0
u0
∆φ+
Y 0δn
u0
∆δn,
∆α˙ =
Z0u
u0 − Z0α˙
∆u+
Z0α
u0 − Z0α˙
∆α +
u0 + Z0q
u0 − Z0α˙
∆q − g sin θ
0
u0 − Z0α˙
∆θ +
Zδm
u0 − Z0α˙
∆δm,
∆p˙ = L0β∆β + L
0
p∆p+ L
0
r∆r + L
0
δl
∆δl + L
0
δn∆δn,
∆q˙ = M0α˙
Z0u
u0 − Z0α˙
∆u+
(
M0α +
M0α˙Z
0
α
u0 − Z0α˙
)
∆α− M
0
α˙g sin θ
0
u0 − Z0α˙
∆θ+
+
(
M0q +M
0
α˙
u0 + Z0q
u0 − Z0α˙
)
∆q +
(
M0δm +
M0α˙Z
0
δm
u0 − Z0α˙
)
∆δm,
∆r˙ = N0β∆β +N
0
p∆p+N
0
r∆r +N
0
δl
∆δl +N
0
δn∆δn,
∆φ˙ = ∆p+ tan θ0∆r,
∆θ˙ = ∆q,
∆ψ˙ =
∆r
cos θ0
.
(3.16)
Svi dimenzionalni koeficijenti u sustavu jednadzˇbi (3.16) su vezani za referentno stanje
leta. Ovaj sustav je moguc´e zapisati u obliku prostora stanja:
x˙(t) = Ax(t) + Bu(t),
y(t) = Cx(t) + Du(t),
(3.17)
gdje je x vektor stanja, u vektor ulaza, y vektor izlaza. Matrice C i D su jedinicˇna,
odnosno nulmatrica.
3.3.3. Rezultati uzduzˇnog gibanja
Pri razmatranju gibanja jedrilice koriˇsten je iznad navedeni referentni let (V 0 =
100 km/h, γ0 ≈ 0, H0 = 600 m te ravnotezˇni napadni kut i kut otklona kormila
dubine). Takoder, u obje analize koriˇstene su dvije konfiguracije jedrilice: s tezˇiˇstem u
oba granicˇna polozˇaja. Pa tako za uzduzˇno gibanje i tezˇiˇstem na 460 mm od prednjeg
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ruba krila matrice A i B su:
Auzd460 =

−0, 0288 6, 9712 0 −9, 8050
−0, 0246 −3, 9311 0, 7304 −0, 0063
0, 0521 6, 0489 −6, 8481 0, 0134
0 0 1, 0000 0
 , (3.18)
Buzd460 =

0
−0, 0799
−4, 9417
0
 . (3.19)
Iste matrice za tezˇiˇste u polozˇaju 260 mm od prednjeg ruba krila su:
Auzd260 =

−0, 0288 6, 9712 0 −9, 8055
−0, 0245 −3, 9253 0, 7252 0, 0051
0, 0566 −3, 8265 −7, 4392 −0, 0118
0 0 1, 0000 0
 , (3.20)
Buzd260 =

0
−0, 0798
−5, 1474
0
 . (3.21)
Dobivene vrijednosti korijena su zapisane u tablici 3.3.3.:
Tablica 3.2: Korijeni uzduzˇnog gibanja jedrilice
Udaljenost tezˇiˇsta od prednjeg ruba krila
460 mm 260 mm
−7, 9500 + 0i −6, 2364 + 0i
−2, 7773 + 0i −5, 1123 + 0i
−0, 0404 + 0, 1528i −0, 0223 + 0, 3111i
−0, 0404− 0, 1528i −0, 0223− 0, 3111i
Dobiveni korijeni su prikazani na slici 3.5. Jasno se vide kratko-periodicˇni i dugo-
periodicˇni mod te njihov pomak u odnosu na polozˇaj tezˇiˇsta. Dugo-periodicˇni mod je
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znatno stabilniji (nalazi se dalje od imaginarne osi ordinata na negativnoj strani) te mu
se prigusˇenje s pomakom tezˇiˇsta prema naprijed smanjuje.
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Slika 3.5: Korijeni uzduzˇnog gibanja jedrilice za dva slucˇaja polozˇaja tezˇiˇsta
Na slici 3.6 vide se odzivi jedrilice na zadan otklon kormila dubine (impulsna funkcija)
u iznosu od 1◦. Jedrilica je uzduzˇno dinamicˇki stabilna jer se sve vrijednosti vrac´aju u
pocˇetnu nakon 100 sekundi. Ovdje je takoder prikazana usporedba izmedu dva slucˇaja:
kada je tezˇiˇste u prednjem, odnosno u strazˇnjem krajnjem polozˇaju.
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Slika 3.6: Odziv uzduzˇnog gibanja jedrilice na impulsnu pobudu otklona kormila dubine
3.3.4. Rezultati bocˇnog gibanja
Kod bocˇnog gibanja je isto razmatran utjecaj polozˇaja tezˇiˇsta na dinamicˇku stabil-
nost. Ispod su navedene matrice A i B:
Aboc460 =

−0, 1525 −0, 0058 −0, 9584 0, 3530
−1, 8595 −9, 9267 3, 4117 0
1, 0785 0, 0678 −1, 5164 0
0 1, 0000 0, 0185 0
 , (3.22)
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Bboc460 =

0 0, 2130
13, 0618 0, 4295
−0, 1631 −2, 4975
0 0
 . (3.23)
Kada je tezˇiˇste u polozˇaju 260 mm od prednjeg ruba krila dobivene matrice su:
Aboc260 =

−0, 1525 −0, 0058 −0, 9564 0, 3530
−1, 8595 −9, 9267 3, 4194 0
1, 1498 0, 0709 −1, 5622 0
0 1, 0000 −0, 0150 0
 , (3.24)
Bboc260 =

0 0, 2130
13, 0618 0, 4295
−0, 1631 −2, 6120
0 0
 . (3.25)
Dobivene vrijednosti korijena su zapisane u tablici 3.3.4.:
Tablica 3.3: Korijeni bocˇnog gibanja jedrilice
Udaljenost tezˇiˇsta od prednjeg ruba krila
460 mm 260 mm
−9, 9619 + 0i −9, 9634 + 0i
−0, 8306 + 0, 8185i −0, 8497 + 0, 8373i
−0, 8306− 0, 8185i −0, 8497− 0, 8373i
0 + 0i 0, 0213 + 0i
U slucˇaju bocˇnog gibanja potrebno je naglasiti da je jedan mod nestabilan, odnosno
realni dio ovog korijena je pozitivan. Radi se o neoscilatornom spiralnom modu. Slika
3.7 prikazuje navedene korijene bocˇnog gibanja zrakoplova.
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Slika 3.7: Korijeni bocˇnog gibanja jedrilice za dva slucˇaja polozˇaja tezˇiˇsta
Jasno se vidi aperiodski, nestabilni spiralni mod. Spregnuti mod skretanja i valjanja
je oscilirajuc´i dok je mod valjanja krajnje lijevo na dijagramu sˇto ukazuje na veliku
stabilnost ovog moda.
Na slici 3.8 su prikazani odzivi bocˇnog gibanja jedrilice cˇija je pobuda impulsna funkcija
otklona elerona za 1◦. Odzivi pokazuju bocˇnu nestabilnost jedrilice. Vidi se divergencija
odziva od pocˇetne vrijednosti nakon 30 sekundi kada ona postaje znatno vec´a. Vidi se
da je jedrilica nesˇto stabilnija kada je staticˇka margina vec´a odnosno kada je tezˇiˇste u
krajnjem prednjem polozˇaju.
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Slika 3.8: Odzivi bocˇnog gibanja jedrilice na impulsnu pobudu otklona elerona
Nestabilni spiralni mod je jasno vidljiv kod odziva kuta klizanja β te kuta valjanja φ
koji se nakon prestanka djelovanja pobude stabiliziraju na jednoj vrijednosti koje zatim
divergiraju nakon 10 sekundi simulacije.
3.3.5. Ocjena upravljivosti jedrilice
Posˇto za upravljivost dugo-periodicˇni mod nije interesantan zbog moguc´nosti pilota
da isti ispravi bez puno napora u ovom radu je dana ocjena upravljivosti uzduzˇnog
gibanja samo kratko-periodicˇnog moda.
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Slika 3.9: Dijagrama ocjene upravljivosti za kratko-periodicˇni mod
Na slici 3.9 su prikazani tocˇkama dva korijena koja su prethodno dobivena za kratko-
periodicˇni mod punim modelom 4. reda dok je dijamantom prikazan korijen dobiven
aproksimacijom moda. Posˇto se oba nalaze na realnoj osi te nisu par konjugirano kom-
pleksnih brojeva u ovom radu je izracˇunata aproksimacija kratko-periodicˇnog moda
koriˇstenjem ovih izraza:
ωnSP =
√
−Mα + ZαMq
u0
(3.26)
ζSP = −
Mq +Mα˙ +
Zα
u0
2ωnSP
(3.27)
Iz slike se da zakljucˇiti da je kratko-periodicˇni mod razmatrane jedrilice zadovoljavajuc´
za Klasu I, malih lakih zrakoplova. Takoder, nalazi se na granici za razinu kvalitete 1 i
2. To znacˇi da je kvaliteta upravljanja dostatna, ali sa povec´anjem napora pilota.
Kod bocˇnog gibanja nije razmatrana upravljivost spiralnog moda zbog velikog prigusˇenja.
Mod valjanja je takoder zanemaren u ovoj analizi. Spregnuti mod valjanja i skretanja
je analiziran te je ocijenjen. Frekvencija i prigusˇenje su dobiveni ovim izrazima:
ωnDR =
√
NrYβ
u0
−Nβ
(
Yr
u0
− 1
)
(3.28)
ζDR =
−Nr − Yβu0
2ωnDR
(3.29)
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Slika 3.10: Dijagram ocjene upravljivosti spregnutog moda valjanja i skretanja
Na slici 3.10 je tocˇkom prikazan korijen spregnutog moda dobiven punim modelom
4. reda te dijamantom korijen dobiven aproksimacijom.
Na slici se jasno vidi da je spregnuti mod valjanja i skretanja daleko iznad minimalnog
prigusˇenja za obje razmatrane razine kvalitete (1 i 2).
U ovom radu je razmatran utjecaj polozˇaja tezˇiˇsta, ali rezultati su pokazali da se na
dijagramu nalaze vrlo blizu prvobitne konfiguracije kada je tezˇiˇste na zadnjem krajnjem
polozˇaju (460 mm iza prednjeg ruba krila). Stoga, ti rezultati nisu prikazani na slikama
iznad.
4 Simulink model sa
sˇest stupnjeva slobode
gibanja
Model sa sˇest stupnjeva slobode gibanja je u diplomskom radu [10] opisan u pot-
punosti. U istom radu je implementiran u Simulink. U ovom radu c´e biti pokazane
preinake u postojec´em modelu. Na slici 4.1 je prikazan pocˇetni sustav koji je napravljen
pomoc´u Simulinka. Model je podijeljen u nekoliko podsustava. To su blok pilot, okoliˇs,
model jedrilice, vizualizacija. Za vizualizaciju leta je koriˇsten besplatni programski
paket Flight Gear kojemu se prenosi vektor stanja. U bloku okoliˇs je definirana at-
mosfera. U ovom radu je koriˇstena standardna atmosfera za izracˇun gustoc´e na danoj
visini. U ovom bloku je takoder definiran uvjet zavrsˇetka simulacije (kada je visina ma-
nja ili jednaka 0 m).
Slika 4.1: Model sa sˇest stupnjeva slobode u Simulinku
34
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Slika 4.2: Blok pilot
U bloku pilot su definirani otkloni komandi pilota. U njemu se preuzimaju podaci
pomaka upravljacˇke palice te se mnozˇe s maksimalnim moguc´im otklonima kako pri-
kazuje slika 4.2. Elementi terminator su koriˇsteni kako bi se odbacile sve ne koriˇstene
tipke na igrac´oj palici. Maksimalni kutovi otklona upravljacˇkih povrsˇina su definirani
koriˇstenjem skica iz prirucˇnika za odrzˇavanje [3].
Slika 4.3: Blok sile i momenti
Na slici 4.3 se vide podsustavi koji sluzˇe za definiranje sila i momenata koji djeluju
na jedrilicu. U ovom bloku je izbacˇen podsustav za izracˇunavanje pogonskih sila, dok
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su aerodinamicˇki koeficijenti prethodno izracˇunati te se inicijaliziraju prije pokretanja
simulacije pomoc´u skripte simstart_G103.m.
U bloku pilot dodana je moguc´nost trimanja jedrilice. Taj dio je prikazan na slici 4.4.
Kao ulaz koriste se tipkala na upravljacˇkoj palici. Pomoc´u dvije tipke definirani su ku-
tovi otklona kormila dubine u negativnom i pozitivnom smjeru. Na taj nacˇin je moguc´e
jedrilicu trimati za potrebne brzine leta.
Slika 4.4: Model trima jedrilice u Simulinku
Podsustavi na slici 4.4 sluzˇe kako bi se odredio pomak otklona kormila dubine s ob-
zirom na pritisnutu tipku na upravljacˇkoj palici. Oni su prikazani na slici 4.5.
Slika 4.5: Podsustavi potrebni za odredivanje kuta otklona kormila dubine
Nakon toga, trim se zbraja skupa s ulaznom velicˇinom koja je definirana pomakom
upravljacˇke palice kao sˇto je prikazano na slici 4.6.
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Slika 4.6: Zbrajanje trima i pomaka upravljacˇke palice
4.1. Implementacija modela u simulator leta
Cijeli model jedrilice koji je do sad prikazan zajedno s modeliranim instrumenata
su implementirani u postojec´i simulator koji se nalazi na fakultetu. Radi se o jednos-
tavnom simulatoru koji pruzˇa moguc´nost projiciranja slike na platno koje pruzˇa vidno
polje od 180 stupnjeva. Platno je zakrivljeno tako da pokriva navedeno vidno polje. Za
projiciranje slike koriˇstena su tri projektora koji su pozicionirani kako bi se medusobno
poklapale njihove slike. Na slici 4.7 je prikazana sekcija simulatora koja sluzˇi za vizu-
alizaciju.
Slika 4.7: Vizualizacijski dio simulatora
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Za zadavanje podataka o slici koriˇstena su dva racˇunala. Na jednom racˇunalu se
nalazi Simulink na kojem se nalazi matematicˇki model jedrilice koji je ranije prikazan.
Na istom racˇunalu se prikazuju instrumenti izradeni u VAPSu, a nalazi se ispred pilota.
Kao sˇto je prikazano na slici iznad.
Za vizualizaciju je koriˇsten programski paket Flight Gear kojem se sˇalju podaci potrebni
za prikaz iz Simulinka s prvog racˇunala. Za ovu vezu koriˇstena je lokalna mrezˇa.
Pilot je u moguc´nosti zadavati upravljacˇke velicˇine pomacima na upravljacˇkoj palici.
Time je moguc´nosti upravljati s kormilom dubine, krilcima te kormilom pravca. Takoder
ima moguc´nost trimanja zrakoplova te upravljanja zracˇnom kocˇnicom.
5 Instrumenti
U daljnjem djelu teksta biti c´e opisani instrumenti koji su koriˇsteni u jedrilici. Radi
se o vrlo jednostavnim instrumentima koji su modelirani i simulirani pomoc´u program-
skog paketa VAPS XT [11]. U ovom radu su simulirani brzinomjer, visinomjer, dva tipa
variometra koji se razlikuju u mjerim jedinicama te prikaznik klizanja i skretanja. U
prvom dijelu instrumenti su opisani, a nakon toga su opisani nacˇini implementacije u
simulaciju. Vec´ina podataka koji se odnose na nacˇin rada su uzeti iz knjige Zrakoplovni
instrumenti i prikaznici [2]. Na slici 5.1 je prikazana instrument plocˇa koja se nalazi u
jedrilici tipa Grob G-103 Twin Astir.
Slika 5.1: Prikaz instrument plocˇe u razmatranoj jedrilici
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5.1. Nacˇela rada
5.1.1. Visinomjer
Visinomjer se koristi za mjerenje visine leta. Tocˇnije, kod barometarski visinomjera
se mjerenjem staticˇkog tlaka dobiva pripadajuc´a visina koja je prethodno definirana
standardnoj atmosferi (engleski ISA, International Standard Atmosphere). Visina se
uvijek mjeri od neke referentne visine. Pritom se prije leta tlak postavi na zˇeljeni te se
mjeri visina od izabrane tocˇke. U zrakoplovstvu se koriste QFE i QNH te QNE tlakovi
koji su prikazani na slici 5.2. QFE tlak je na visini aerodroma prema kojem se mjeri
relativna visina. QNH tlak je tlak mjeren od srednje razine mora te se mjeri absolutna
visina. QNE tlak je tlak na prijelaznoj visini. Koristi se za letove na vec´im visinima
radi prostornog razdvajanja zrakoplova.
Slika 5.2: Prikaz referentnih tlakova koji se koriste u mjerenju visine zrakoplova prema
[2]
U razmatranoj jedrilici se koristi barometarski visinomjer koji prikazuje visinu u
metrima, odnosno u kilometrima slicˇan tipu Winter 4FGH-10.
5.1.2. Brzinomjer
Brzinomjer ili na engleskom ASI (Airspeed Indicator) se koristi za mjerenje brzine
leta zrakoplova. Tocˇnije, mjeri se razlika staticˇkog i ukupnog (totalnog) tlaka zraka te
se prema njoj prikazuje indicirana brzina leta. Veza izmedu razlika u tlakovima i brzina
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je Bernoullijeva jednadzˇba u kojoj se zanemaruje utjecaj razlike visina (5.1):
pd = puk − ps = ρV
2
2
(5.1)
Razmatrana jedrilica je certificirana s tipom instrumenta Winter 6FMS4-2 prema [1].
Rijecˇ je o brzinomjeru sa spiralnom skalom koja ima vec´u rezoluciju pri manjim brzinama
te se smije koristiti za brzine do 300 km/h. Brzinomjer je spojen s provrtima za staticˇki
tlak te za Pitotovu cijev pri vrhu vertikalnog stabilizatora. Otvori za mjerenje staticˇkog
tlaka se nalaze na cˇetiri mjesta na prednjem te na zadnjem djelu trupa. Razlika ukupnog
i staticˇkog tlaka daje podatak o brzini leta. Brzinomjeri mogu tada prikazivati:
• prividnu ili indiciranu brzinu leta (eng. IAS, Indicated Air Speed)
• kalibriranu brzinu (eng. CAS, Calibrated Air Speed) koja je uzima u obzir me-
hanicˇke pogresˇke instrumenta i pogresˇke ugradnje izvora staticˇkog i ukupnog tlaka
uz provedeno invertiranje karakteristike pomaka kazaljke
• ekvivalentna brzina (eng. EAS, Equivalent Air Speed) koja je korigirana za utjecaj
stlacˇivosti zraka. Koristi se za brzine vec´e od 200 cˇvorova
• prava brzina (eng. TAS, True Air Speed) u kojoj se uzima obzir utjecaj gustoc´e i
temperature zraka. Za jednostavne navigacijske proracˇune uzima se okvirno da je
prava brzina vec´a od indicirane za 2 % svakih 1000 stopa visine leta.
5.1.3. Variometar
Najjednostavnije recˇeno variometar je instrument koji prikazuje promjenu visine u
penjanju ili spusˇtanju letjelice u odnosu na Zemlju. Kako bi se razumio princip rada
na slici 5.3 je prikazan najjednostavniji variometar koji prikazuje penjanje i spusˇtanje
pomoc´u manometra koji je spojen s oba kraja na hermeticˇku komoru. Na jednoj strani
je spojen s kapilarnom cjevcˇicom koja ne omoguc´ava trenutno izjednacˇavanje tlaka pa
se razlika u tlakovima ocˇitava na skali.
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Slika 5.3: Shematski prikaz najjednostavnijeg tipa variometra
Uz mehanicˇke variometre postoje josˇ i elektricˇne izvedbe koriˇstenjem termistora te
piezoelektricima. Nacˇelo rada variometra s termistorima je razlika u otporima prilikom
hladenja termistora usred strujanja zraka preko istih. Razlika u naponima koji prolaze
kroz termistore daje informaciju o promjeni visine leta pa time i vertikalnoj komponenti
brzine. Variometri s piezoelektricima koriste promjenu naboja zbog brzine promjene sile
koja na njih djeluje.
U jedrilicˇarstvu podatak o vertikalnoj brzini nije dovoljan pa se koriste variometri to-
talnog tlaka (eng. Total energy compensated variometer). Takvi variometri prikazuju
promjenu totalne energije. Kada pilot daje otklon kormila dubine dolazi do penjanja ili
spusˇtanja, ali takoder dolazi do usporavanja, odnosno ubrzavanja jedrilice. Konvenci-
onalni variometri bi pokazivali penjanje, ali jedrilicˇaru kojem je cilj iskoristiti energiju
okolnog zraka koji se podizˇe zˇeli upravo ova prikazivanja zanemariti. Zbog toga mu je
potrebna informacija o ukupnoj energiji koja ovisi o visini, ali i o brzini leta.
5.1.4. Prikaznik klizanja i skretanja
Prikaznik skretanja i klizanja se smatra prvim integriranim instrumentom za instru-
mentalno letenje (IFR). U jedrilicˇarstvu nije dozvoljen let u uvjetima za instrumentalno
letenje no ovaj instrument mu je ipak bitan. Naime, jedrilicˇari pokusˇavaju maksimizi-
rati vrijeme trajanje leta ili maksimizirati dolet. Kako bi uspjeli u tome, potrebno je
letjeti energetski sˇto efikasnije. To znacˇi da se smanjuju nepotrebni gubitci energije.
Prikaznik klizanja i skretanja jedrilicˇari koriste upravo zbog koordiniranih zaokreta. To
su zaokreti u kojem zrakoplov ne gubi energiju zbog nepotrebnog klizanja ili visinu zbog
prevelikih nagiba.
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Prikaznik klizanja i skretanja koristi brzinski giroskop koji sadrzˇi zvrk s dva stupnja
slobode gibanja koji se nalazi na uzduzˇnoj osi zrakoplova. Koristi precesiju zvrka kao
osnovni mehanizam rada. Izvor energije potrebne za pogon giroskopa je najcˇesˇc´e elek-
tricˇna struja.
Slika 5.4: Prikaznik klizanja i skretanja
Na slici 5.4 se vidi pojednostavljeni prikaznik klizanja i skretanja. Kazaljka i gornji
rub instrumenta prikazuju kutnu brzinu skretanja dok kuglica u libeli prikazuje urav-
notezˇenost centrifugalne i gravitacijske sile pri zaokretu. Kuglica daje pilotu informaciju
o prevelikom ili premalom nagibu prilikom zaokreta.
5.2. Modeli i vizualizacija instrumenata
U ovom radu su modelirani instrumenti koji su navedeni prethodnom poglavlju.
Neke vrijednosti koje instrumenti pokazuju su uzete idealne, a u nekim instrumentima
je ta vrijednost iskrivljena upravo zbog mehanicˇkih pogresˇaka ili pogresˇaka neke druge
prirode. Nizˇe su ti modeli navedeni.
Za vizualizaciju instrumenata koriˇsten je programski paket VAPS-XT koji omoguc´uje
prikazivanje vrijednosti dobivene pomoc´u Simulink modela. Jedan od ciljeva ovog rada
je bio upravo razumijevanje VAPS-XTa koji je vodec´i programski paket na svjetskom
trzˇiˇstu za razvoj prikaznih elemenata u zrakoplovstvu. Stoga, u prilogu ovog rada je
kratki pregled nacˇina rada programskog paketa, a u nastavku su nacˇini implementacije
analognih instrumenata te povezivanje sa Simulink modelom.
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Slika 5.5: Blok za vizualizaciju instrumenata
U Simulinku uz model sa sˇest stupnjeva slobode gibanja izraden je jedan podsustav
koji sluzˇi za vizualizaciju instrumenata. Na slici 5.5 je prikazan taj podsustav. Kako bi
se spojio s VAPSom potreban je nCOM blok. Tom bloku se sˇalje vektor s potrebnim
brojem elemenata. U ovom slucˇaju sˇalju se redom: brzina leta, visina leta, vertikalna
brzina u m/s te u ft/s, kutna brzina skretanja te kut kojeg zatvara bocˇna sila i tezˇina.
Slika 5.6 prikazuje sve instrumente izradene u VAPSu na nacˇin na koji se prikazuju
pilotu.
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Slika 5.6: Prikaz svih instrumenata iz VAPSa
5.2.1. Brzinomjer
Brzinomjer u ovom radu je pojednostavljenog izgleda. Na jedrilici se radi o spiralnoj
skali na kojoj se prikazuje brzina, no zbog nemoguc´nosti implementacije spiralne skale
u programskom paketu, ovaj prikaz je pojednostavljen. U modelu je izradena skala koja
se sastoji od priblizˇno 540 stupnjeva kako bi se prikazale brzine do 300 km/h. Slika 5.7
je prikazan model brzinomjera izradenog u VAPSu.
Slika 5.7: Model brzinomjera u VAPSu
Za dobivanje podataka o brzini leta koriˇstene su idealizirane vrijednosti. Razlog
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tomu je sˇto sam instrumenta nema vec´ih odstupanja, a onda kad ima to je ponajviˇse
uzrokovano losˇim strujanjem zraka oko jedrilice. Takvih slucˇajeva nema u ravnotezˇnom
letu kada ne postoji zacˇepljenje ulaza Pitot cijevi, zacˇepljenje ulaza staticˇkog tlaka ili
drugih uzrocˇnika turbolentnih strujanja pokraj navedenih otvora. Posˇto je u ovom radu
model jedrilice ogranicˇen linearnim podrucˇjem takvih slucˇajeva nema pa se ni gresˇke
instrumenta ne razmatraju.
5.2.2. Visinomjer
Za vizualizaciju visine u modelu visinomjera koriˇstene su idealizirane vrijednosti do-
bivene u Simulink modelu. Jedina gresˇka koja je modelirana je gresˇka visinomjera uslijed
mehanicˇke inercije samog instrumenta koja se dogada kod malih promjena visina. Raz-
log tome je inercija u sklopu sa zupcˇanicima gdje pri malim promjenama visine ne dolazi
do dovoljne sile kako bi mehanizam uspio obaviti potrebne zakrete [12]. To znacˇi da
visinomjer ostane pokazivati istu visinu dok ne dode do vec´eg pomaka u visini ili dok
se ne primjeni vanjska sila na sami instrument kako bi mehanizam zatitrao. Slika 5.8
prikazuje implementaciju u Simulinku.
Slika 5.8: Prikaz Simulink modela visinomjera
U modelu se provjerava razlika u visinama u trenutku prije i sadasˇnjem trenutku
pomoc´u bloka Difference. Ako je apsolutna vrijednost te razlike vec´a od 0,0001 tada
se prikazuje promjena, ako nije onda se prikazuje zadnja poznata vrijednost.
5.2.3. Variometar
U jedrilici koja se razmatra u ovom radu koriˇstena su dva tipa variometra. Jedan
elektricˇni kojem je potrebno napajanje (u stvarnosti variometar s zvucˇnim indikatorom
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vertikalne brzine) i prikazuje vertikalnu brzinu u metrima po sekundi te drugi koji po-
kazuje brzinu u stopama po sekundi. Oba variometra su modelirana na nacˇin da ne
prikazuju promjenu ukupne energije zbog nedostatka modela usponog strujanja ili dru-
gih izvora energije. Slika 5.9 prikazuje modelirane variometre u VAPSu. U Simulink
modelu su samo uzete vrijednosti vertikalne brzine u lokalnom koordinatnom sustavu.
Predznak se mijenja kod drugog variometra zbog modela u VAPSu.
Slika 5.9: Modeli variometara u VAPSu
5.2.4. Prikaznik klizanja i skretanja
Kako bi se modelirao prikaznik klizanja i skretanja potrebna su dva podatka. Za
prikazivanje skretanja za koju je kazaljka zaduzˇena potreban je podatak o kutnoj brzini
skretanja. Kako bi se modelirala kuglica potreban je podatak o silama koje djeluju
na zrakoplov. Naime, ako je u zaokretu premali nagib tada se kuglica krec´e u smjeru
suprotnom od smjera zaokreta, dok se kod prevelikog nagiba kuglica krec´e u smjeru
zaokreta. Posˇto je tezˇina konstantna mijenja se jedino centrifugalna sila koja je uzrok
pomaka kuglice. Za koordinirani zaokret sve sile moraju biti u ravnotezˇi kako prikazuje
slika 5.10.
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Slika 5.10: Sile u ravnotezˇi prilikom koordiniranog zaokreta
Kada je centrifugalna sila razlicˇita od horizontalne komponente sile uzgona dolazi
do pomicanja kuglice. Centrifugalna sila ovisi o brzini i masi zrakoplova:
FC =
mTOv
2
t
2
(5.2)
Posˇto je masa zrakoplova ista za izracˇun pomaka kuglice uzete su samo ubrzanje sile
tezˇe te bocˇno ubrzanje jedrilice (u lokalnom koordinatnom sustavu). Slika 5.11 prikazuje
kako je model izveden u Simulinku. Kutna brzina skretanja se prikazuje u stupnjevima
po sekundi. Bocˇno ubrzanje se dijeli s ubrzanjem sile tezˇe kako bi se dobio kut kojeg
definiraju sile samim time i poziciju kuglice. Signal je zatim kubiran kako bi se dobili
manji pomaci na malim vrijednostima. Na taj nacˇin je modeliran utjecaj zakrivljenosti
inklinometra koji je u ovom modelu potpuno ravan.
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Slika 5.11: Model prikaznika klizanja i skretanja
6 Zakljucˇak
U ovom radu izraden je linearizirani model leta jedrilice nalik Grob Twin Astiru za
analizu dinamicˇke stabilnosti. Model leta koriˇsten u simulaciji je nelinearan model sa sˇest
stupnjeva slobode gibanja. Dimenzije zrakoplova dobivene su iz prirucˇnika odrzˇavanja
zrakoplova. S dimenzijama su izracˇunati svi potrebni aerodinamicˇki koeficijenti jedrilice
te su isti provjereni pomoc´u analize u XFLR5 programskom paketu. Provedena je ana-
liza stabilnosti kako staticˇke tako i dinamicˇke stabilnosti. Kada je utvrdena stabilnost
te ostvareno zadovoljavajuc´e ponasˇanje jedrilice model je implementiran u Simulink. U
radu je bilo potrebno josˇ modelirati instrumente koji se najviˇse koriste u jedrilici. Oni su
izradeni pomoc´u VAPS XT programskog paketa te je ostvarena veza izmedu Simulink
modela i VAPSove izvrsˇne datoteke. Uz testne letove u simulatoru kao pilot jedrilice
u sˇkolovanju s oko 12 sati naleta ocijenio sam ponasˇanje modela subjektivno te sam
dosˇao do nekoliko josˇ otvorenih pitanja kao moguc´nosti za buduc´e radove. U nastavku
navodim nekoliko ideja za buduc´e radove vezane za simulaciju leta jedrilice:
• kako bi se mogli ostvariti letovi izvan linearnog podrucˇja potrebno je modelirati
sve nelinearne aspekte kao sˇto su simulacija odvajanja strujanja te utjecaj svih
nestacionarnih aerodinamicˇkih koeficijenata
• kako bi se jedrilica popela na zˇeljenu visinu potrebna je avio-zaprega ili vitlo
(postoje i drugi nacˇini, ali ovi su najkoriˇsteniji). Trebalo bi modelirati drugi
zrakoplov koji je vezan za jedrilicu ili vitlo koje bi svojom pogonskom silom podiglo
jedrilicu.
• za odrzˇavanje jedrilice u zraku koriste se razlicˇite metode. Jedne od njih su dakako
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termicˇki stupovi koji se stvaraju uslijed razlike u temperaturama tla odnosno
razlicˇitog zagrijavanja tla. Druga metoda je koriˇstenje padine i usponog strujanja
uslijed vjetra koji nalijec´e na nju. Uz sve to postoji josˇ i dinamicˇko jedrenje,
ali se taj nacˇin pretezˇito koristi kod malih modela jedrilica. Bilo bi potrebno
implementirati jedan od navedenih nacˇina jedrenja kako bi se odrzˇao let jedrilice
kroz dulji vremenski period.
• u ovom radu nije nije u model ukljucˇen dodir s terenom pa samim time nije
simulirano slijetanje i polijetanje ili drugi dodir s terenom. Sˇto se ticˇe leta, kada
bi se simulirao teren, mogao bi se modelirati utjecaj tla (eng. ground effect)
• VAPS omoguc´uje izradu proizvoljnih instrumenata, no moguc´e je i u ovom modelu
unaprijediti postojec´e instrumente. Posebno to znacˇi modelirati gresˇke mjerenje
brzinomjera, no i visinomjer bi mogao uzimati ulaznu varijablu staticˇki tlak zraka
pa prema tome prikazivati visinu. Time bi se mogao osposobiti sustav za postav-
ljanje referentnog tlaka.
A Prilog - VAPS-XT
VAPS-XT je jedan od najpoznatijih programskih paketa razvijen od tvrtke Presagis
za razvoj digitalnih prikaznika ponajviˇse za zrakoplovnu industriju (eng. HMI, Human
Machine Interaction sustavi). U ovom radu je koriˇsten za vizualizaciju analognih pri-
kaznika sˇto govori o fleksibilnosti navedenog programskog paketa.
Koristi C++ programski jezik te se razvijena sucˇelja s lakoc´om mogu implementirati u
bilo koji sustav koji koristi isti programski jezik. Za povezivanje sa Simulinkom koristi
blok nCOM. Na taj nacˇin se obavlja prijenos podataka koji mozˇe biti obostran.
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A.1. Implementacija instrumenata
Na pocˇetku je prikazan glavni prozor VAPS XT programskog paketa
Slika A.1: Prikaz glavnog prozora VAPS XT-a
Na slici se vide pojedini pod-prozori. Na lijevoj strani ekrana je prozor koji prikazuje
sve o otvorenom projektu (Project View). Tu se nalaze informacije o strukturi mape,
ali i kojim tipovima objekata se radi. Pomoc´u VAPS XT moguc´e je kreirati pod-projekte,
graficˇke elemente, formate (koji sadrzˇe viˇse graficˇkih elemenata), tablice, klase i ostale
tipove podataka. U ovom radu koriˇsteni su graficˇki elementi za pojedine instrumente te
format koji ih prikazuje na jednom mjestu.
Slika A.2 prikazuje prozor za stvaranje novih elemenata (File → New).
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Slika A.2: Izrada novih elemenata
Na pocˇetku su dodani svi instrumenti koriˇstenjem graficˇki elemenata. Prilikom otva-
ranja novog objekta prikazuje se prozor za definiranje klase (Class). Tu se definiraju
svi ulazni ili izlazni podaci (Access) te koji su njihovi tipovi (Type).
Slika A.3: Definiranje klase elementa
Nakon toga otvara se objekt gdje se mozˇe dizajnirati zˇeljeni graficˇki objekt. U
prozoru s alatima (Toolbox) nalaze se sve moguc´e opcije za kreiranje objekta. Svaki
alat koji se koristi se mozˇe prilagoditi na zˇeljeni nacˇin. Slika A.4 prikazuje prozor s
alatima te su naznacˇene najbitnije kartice. Tu se mogu pronac´i funkcionalni elementi
ili samo graficˇki elementi koji sluzˇe za dizajn instrumenta. Implementacijski prozor
Poglavlje A. Prilog - VAPS-XT 55
Slika A.4: Prikaz prozora s alatima
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prikazuje sve stvorene elemente jednog instrumenta. Pomoc´u ovog prozora moguc´e je
selektirati pojedine elemente kako bi se u prozoru za postavke (Properties) definirala
sva svojstva. U nastavku c´e biti prikazana izrada jednog instrumenta.
A.1.1. Izrada visinomjera
U ovom prilogu prikazana je izrada visinomjera te zasebnog programa koji c´e slati
podatke visinomjeru. Za pocˇetak je potrebno izraditi novi projekt te u njemu novi
graficˇki element s pripadajuc´im imenom (File → New).
Slika A.5: Izrada visinomjera
Nakon otvaranja novog graficˇkog elementa otvara se prozor za definiranje klase. Tu
je potrebno izraditi novi ulazni podatak koji se u ovom slucˇaju zove Visina koja je
definirana Float tipom podataka. Potrebno je spremiti postavke te zatvoriti ovaj prozor
kako bi se mogao otvoriti prozor za prikaz. Nakon toga izraduje se krug pritiskom
na GraphicPrimitives te Circle u alatnom prozoru i drugim pritiskom na pozadinu
prozora za prikaz. Slika A.6 prikazuje izradu kruga te definiranje istoga u prozoru sa
svojstvima (Properties). U ovom prozoru su sva svojstva elementa.
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Slika A.6: Postavljanje svojstva kruga
Kako bi se dodala mjerna skala koriˇsten je alat RotTicks koji se nalazi u kartici
s graficˇkim elementima GraphicPrimitives nakon cˇega je izradena kazaljka pomoc´u
OutputObjects → DialFinite. Slika A.7 prikazuje instrument s dodanom kazaljkom.
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Slika A.7: Visinomjer s kazaljkom
Kao ulazni element napravljen je novi format u kojem je definiran klizacˇ (SliderHoriz).
Sada je potrebno spojiti oba elementa. Pomoc´u VAPS XT moguc´e je definirati zˇeljeni
nacˇin spajanja dva programa. Ako se otvori DataIO u projektnom prozoru mozˇe se
vidjeti sˇto sve cˇini jedan spoj:
• Connections - tu se definira s kojom vezom c´e se prenijeti podaci (koriˇstenjem
zajednicˇke memorije ili putem mrezˇe s protokolima UDP, TCP)
• Mappings - u kojem se postavlja nacˇin prijenosa podataka (koliko cˇesto, tip veze)
• Float50 - datoteka s opisom tipa podataka (data description file). Definira tip
podataka pomoc´u kojeg se ostvaruje veza (u ovom slucˇaju niz od 50 elemenata
tipa Float)
• sndFloat50 - Odasˇiljacˇ
• rcvFloat50 - Primatelj
U slucˇaju visinomjera podaci se sˇalju pomoc´u navedenog tipa Float50, ali je moguc´e
definirati vlastite tipove podataka izmjenom spomenute datoteke u mapi DataIO. Po-
trebno je otvoriti Visinomjer te pritiskom i drzˇanjem povuc´i primatelja iz projektnog
prozora (Project View) u implementacijski prozor (Implementation View). Na isti
nacˇin dodaje se odasˇiljacˇ u format s klizacˇem. Sada je potrebno postaviti nacˇin izmjene
podataka u elementima. Na dnu glavnog prozora nalazi se prozor za izlaz (Output).
Tu se otvara kartica Data Flow gdje je postavljena veza prikazana na slici:
Poglavlje A. Prilog - VAPS-XT 59
Slika A.8: Prikaz postavljanja izmjene podataka unutar elementa
Isto je potrebno napraviti u slucˇaju klizacˇa jedina je razlika sˇto se koristi odasˇiljacˇ
kao odrediˇste, dok se izvor postavlja vrijednost na kojoj se klizacˇ nalazi. Sada je moguc´e
postaviti samu vezu te generirati kod, sastaviti ga te pokrenuti programe. Otvaranjem
elementa veze (Connections) definira se nova veza:
Slika A.9: Postavljanje veze izmedu klizacˇa i visinomjera
Treba voditi racˇuna o postavljenom imenu posluzˇitelja (ServerApp) kako bi se
ostvarila veza. U elementu Mappings definira se ovaj nacˇin prijenosa podataka:
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Slika A.10: Postavljanje nacˇina prijenosa podataka
Sada se mogu klizacˇ i visinomjer otvoriti jedan pored drugog (desnim klikom miˇsa
na karticu te New Vertical Tab Group) te se mozˇe pokrenuti simulacija pritiskom na
vrhu glavnog prozora na CODE nGEN → Execute. Ako su uspjesˇno obje simulacije
pokrenute, pomicanjem klizacˇa moguc´e je vidjeti prikaz na visinomjeru. Kako bi se
napravili programi koji se mogu pokrenuti izvan VAPSa potrebno je desnim klikom na
element u projektnom prozoru kliknuti na Build. Ova opcija c´e ne generirati C++ kod
te c´e ga sastaviti i stvoriti programe u glavnoj mapi s datotekama.
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